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Oznaka Jedinica Opis 
𝑏 
 
𝑚 Raspon krila 
𝑐𝑟  𝑚 Korijena tetiva 
𝑐𝑡  𝑚 Vršna tetiva 
Ф ˚ Kut dihedrala 
𝛬𝐿𝐸 ˚ Strijela napadnog ruba 
𝛼𝑡𝑤 𝑟  ˚ Kut uvijanja u korijenu krila 
𝛼𝑡𝑤 𝑡  ˚ Kut uvijanja u vrhu krila 
Г 𝑚2/𝑠 Intenzitet cirkulacije 
𝑉 𝑚/𝑠 Brzina 




Pomoću numeriĉkog modela noseće linije prezentiranog u ovom radu moguće je izraĉunati 
promjenu koeficijentu uzgona i koeficijenta induciranog otpora po rasponu krila sloţene 
geometrije.Naziv „krilo sloţene geometrije“ odnosi se na krilo sa strijelom  kojemu se duţ 
raspona mijenja kut uvijanja,kut dihedrala i tetiva aeroprofila te koje na odreĊenom mjestu 
ima prijelom. Promjenom ulaznih parametara moguće su razne geometrijske kombinacije.Za 
primjer su prikazani rezultati za krilo bespilotne letjelice sa prijelomom.Kod je napisan u 




















U okviru ovog završnog rada bilo je potrebno napraviti numeriĉki model koji bi primjenom 
teorije noseće linije izraĉunavao koeficijente uzgona i induciranog otpora po rasponu krila te 
ukupni koeficijent uzgona i ukupni koeficijent induciranog otpora za krilo sloţene geometrije. 
Ove veliĉine moguće je izraĉunati zadavanjem poĉetnih parametara za krilo odreĊene 
geometrije. U daljnjem tekstu pod pojmom „krilo sloţene geometrije“ podrazumijevamo krilo 
kojemu moţemo mijenjati strijelu napadnog ruba, kut dihedrala, kut uvijanja i tetivu. 
 
1.1. Teorije noseće linije 
Prandtlova teorija noseće linije razvijena je kao matematiĉki model za izraĉunavanje uzgona 
na realnim konstrukcijama krila. U sluĉaju pozitivnog napadnog kuta, zbog razlike tlaka na 
donjoj i gornjoj površini krila dolazi do strujanja zraka i stvaranja vrtloga na izlaznom rubu 
krila. Vrtlozi su najjaĉi na vrhu i smanjuju se prema sredini raspona te tako stvaraju vrtloţnu 
„plahtu“ koja izlazi sa izlaznog ruba krila i proteţe se u beskonaĉnost. Weissingerova metoda 
raĉuna intenzitete cirkulacije za П vrtloge koji ulaze i izlaze na istom polukrilu dok kod 
Prandtlove metode П vrtlozi ulaze na jednom polukrilu a izlaze na drugom. Poznavanjem 
funkcije promjene cirkulacije po rasponu krila Г(𝑦) moguće je izraĉunati aerodinamiĉke 
koeficijente. 
 
1.2. Pregled rada 
Najprije je opisano koje je ulazne geometrijske parametre potrebno poznavati i naĉin na koji 
su ti geometrijski parametri upotrijebljeni da bi numeriĉki model mogao izraĉunavati traţene 
vrijednosti koeficijenata uzgona i induciranog otpora. Nakon toga slijedi teorijski postupak 
izraĉunavanja aerodinamiĉkih koeficijenata. Provjera toĉnosti numeriĉkog modela provedena 
je usporedbom sa već poznatom Weissngerovom metodom uz iste ulazne parametre. Na kraju 
rada numeriĉki model primjenjen je na odabrano stvarno krilo i prikazani su grafiĉki 
rezultati.Numeriĉkim modelom prikazanim u ovom radu nije moguće analizirati konstrukcije 
krila kod kojih se tetiva ili kut uvijanja mijenjaju nelinearno od korijena do vrha krila. 
 
Maja Hećimović Završni rad 
7 
 
2. NUMERIĈKI MODEL NOSEĆE LINIJE PRIMJENJEN NA 
SLOŽENU GEOMETRIJU KRILA 
2.1. Izrazi za izraĉunavanje bezdimenzijske cirkulacije  
2.1.1 Geometrija 
Ulazni geometrijski parametri za numeriĉki model su: 
 raspon krila     𝑏 
 korijena tetiva     𝑐𝑟  
 vršna tetiva     𝑐𝑡  
 kut dihedrala    Ф 
 strijela napadnog ruba  𝛬𝐿𝐸 
 kut uvijanja u korijenu krila  𝛼𝑡𝑤 𝑟  
 kut uvijanja na vrhu krila  𝛼𝑡𝑤 𝑡  
 prijelom (kink) krila 
Tetiva i kut uvijanja mijenjaju se linearno od korijena do vrha krila. 
Pod pojmom „prijelom krila“ podrazumijevamo da krilo mijenja ili strijelu napadnog ruba ili 
kut dihedrala proizvoljan broj puta na odreĊenoj duljini raspona krila.  
Površina krila izraĉunava se za trapezno krilo i promatra se tlocrt krila. Krilo je simetriĉno a 
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Krilo je podijeljeno na m segmenata. Svaki segment definiran je sa 6 karakteristiĉnih toĉaka. 
Toĉke D,E,F,G definiraju rubove segmenta dok se toĉke A i B nalaze na nosećoj liniji. Toĉka 
C je kontrolna toĉka i nalazi se na polovici svakog segmenta u smjeru y-osi i na tri ĉetvrtine 
tetive u smjeru x-osi. Na osnovu tih karakteristiĉnih toĉaka model crta krilo zadane 
geometrije.  Kombiniranjem ulaznih parametara moguće je nacrtati razne geometrije krila. 
Realna krila koja mogu biti analizirana ovim numeriĉkim modelom 
 
Slika 1. Krilo zrakoplova Airbus A320 
 




Slika 2. Krila i rep bespilotne letjelice 
 
2.1.3  Izraĉunavanje brzina induciranih П vrtlogom 
Krilo podijelimo na m segmenata i svakom segementu pridruţimo П vrtlog koji ima intenzitet 
cirkulacije Г𝑖 . Svaki segment ima kontrolnu toĉku „j“. U kontrolnoj toĉki izraĉunavamo 
brzinu induciranu П vrtlogom pomoću Biot-Savarovog zakona [1]. Brzine će se razlikovati 
ovisno o tome inducira li ih vezani vrtlog ili slobodni vrtlozi. 
U ovom modelu П vrtlog se sastoji od vezanog vrtloga i dva slobodna vrtloga. Vezani vrtlog 
sastoji se od tri dijela. Prvi dio nalazi se na nosećoj liniji tj. na ĉetvrtini tetive dok se ostala 
dva spajaju sa prvim dijelom, paralelni su jedan drugomu i proteţu se po krilu do izlaznog 
ruba. Slobodni vrtlozi nastavljaju se na vezani vrtlog i proteţu se od izlaznog ruba krila do 
beskonaĉnosti. 
Brzina inducirana slobodnim vrtlogom od beskonaĉnosti do toĉke na izlaznom rubu krila: 
 𝑉  𝑠1 = −
Г
4𝜋
𝑛 𝑥 × 𝑟 𝑠1
𝑟𝑠1(𝑟 − 𝑛 𝑥 ∙ 𝑟 𝑠1)
 (1) 
Brzina je negativna zato što ovaj slobodni vrtlog djeluje u suprotnom smjeru od smjera osi x. 
 




𝑟 𝑠1 –vektor poloţaja toĉke na izlaznom rubu krila (toĉke koja se nalazi na kraju slobodnog 
vrtloga) od kontrolne toĉke 
Brzina inducirana slobodnim vrtlogom od toĉke na izlaznom rubu krila do beskonaĉnosti: 
 𝑉  𝑠2 =
Г
4𝜋
𝑛 𝑥 × 𝑟 𝑠2
𝑟𝑠2(𝑟𝑠2 − 𝑛 𝑥 ∙ 𝑟 𝑠2)
 (2) 
𝑟 𝑠2 –vektor udaljenosti toĉke na izlaznom rubu krila (toĉke koja se nalazi na poĉetku 
slobodnog vrtloga) od kontrolne toĉke 
𝑛 𝑥   -ort koji djeluje u smjeru neporemećene brzine 
Brzina inducirana vezanim vrtlogom: 




𝑟𝑣1𝑘𝑟𝑣2𝑘(𝑟𝑣1𝑘𝑟𝑣2𝑘 + 𝑟 𝑣1𝑘 ∙ 𝑟 𝑣2𝑘)
𝑟 𝑣1𝑘 × 𝑟 𝑣2𝑘  (3) 
Indeks „k“ poprima vrijednosti 1,2,3 ovisno o tome za koji dio vezanog vrtloga izraĉunavamo 
induciranu brzinu. 
 
𝑟 𝑣1𝑘 , 𝑟 𝑣2𝑘  – vektori udaljenosti rubnih toĉaka vezanog vrtloga od kontrolne toĉke  
Ukupna inducirana brzina sastoji se od zbroja dviju brzina induciranih slobodnim vrtlozima 
(𝑉  𝑠1 , 𝑉
  
𝑠2
) i tri brzine inducirane vezanim vrtlogom (𝑉  𝑣1, 𝑉
  
𝑣2
, 𝑉  𝑣3). Svaki dio vezanog vrtloga 
inducira brzinu u kontrolnoj toĉki.                  
                          
 𝑤   = 𝑉  𝑠1 + 𝑉
  
𝑣1
+ 𝑉  𝑣2 + 𝑉
  
𝑣3
−  𝑉  𝑠2 (4) 
 
2.1.4  Rubni uvjeti 
Ukupna inducirana brzina u toĉki Cj  inducirana je od m П vrtloga od kojih svaki ima 
intenzitet cirkulacije Г𝑖 . 
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 𝑤   𝑗 =  𝐵  𝑖𝑗
𝑚
𝑖=1
Г𝑖  (5) 
 
Vektor normale na segment u matricnom zapisu:  
 
 𝒏𝑧𝑐 𝑗 = [sin⁡(𝛼𝑡𝑤𝑐 𝑖) −sin⁡(Ф) cos 𝛼𝑡𝑤𝑐 𝑖 ∙ cos⁡(Ф)]
𝑇 (6) 
Vektor brzine u matricnom zapisu: 
 𝑽 =  𝑉∞ cos 𝛼   0  𝑉∞ sin 𝛼  
𝑇 (7) 
Prema rubnom uvjetu u kontrolnoj toĉki Cj  zbroj ukupne inducirane brzine i normalne 
komponente brzine iz beskonaĉnosti mora biti jednak nuli. 





Г𝑖 = −𝑉  ∙ 𝑛 𝑧𝑐 𝑗  (8) 
Prikaţemo li ovu jednadţbu matriĉnom obliku slijedi: 
 𝑨 ∙ Г = 𝑬 (9) 
 
2.2. Izrazi za izraĉunavanje koeficijenata uzgona i induciranog otpora 
2.2.1.  Koeficijent uzgona 
 
Intenzitet brzine neporemećene struje: 
 
 𝑉∞ =  (𝑉∞cos⁡(𝛼))2 + 02 + (𝑉∞sin⁡(𝛼))2 (10) 
 





























dy  (13) 
 











𝑑𝑦  (14) 
 












𝑑𝑦  (15) 
 
Kad raspon krila podijelimo na m dijelova dobijemo konaĉnu razliku 𝛥𝑦.Ako tu konaĉnu 







Diferencijal 𝑑𝑦  zamijenjujemo konaĉnom razlikom normiranom sa polovicom raspona 
krila 𝛥𝑦  pa slijedi da suma zamijenjuje integral. Nakon ovih izmjena moguće je numeriĉki 













2.2.2.  Koeficijent induciranog otpora 
 
Inducirana brzina koja se pojavljuje kod koeficijenta induciranog otpora je inducirana brzina 
na jednoj ĉetvrtini tetive. Ta inducirana brzina nije jednaka induciranoj brzini kod 
izraĉunavanja koeficijenta uzgona. Noseća linija se nalazi na jednoj ĉetvrtini tetive iz ĉega 
slijedi da centralni dio vezanog vrtloga neće inducirati brzinu na dijelu krila koji promatramo 
dok će cijeli П vrtlog sa druge polovice krila inducirati brzinu. 
 
 𝑤   = 𝑉  𝑠1 + 𝑉
  
𝑣1





Ako formulu za induciranu brzinu prikaţemo u matriĉnom obliku slijedi: 
 
























































𝑑𝑦  (23) 
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3. USPOREDBA REZULTATA SA REZULTATIMA POSTOJEĆEG 
NUMERIĈKOG  MODELA 
Zbog provjere toĉnosti, prikazani numeriĉki model usporeĊen je sa već postojećim 
numeriĉkim modelom. Prema [1] koristi se Weissinger model za izraĉunavanje ukupnog 
gradijenta koeficijenta uzgona i ukupnog gradijenta koeficijenta induciranog otpora te njihovu 
promjenu po  raspona krila. Weissinger model moguće je primjeniti na krilo kojemu je 
promjenjiva strijela napadnog ruba ali on ne uzima u obzir promjenu kuta dihedrala,kuta 
uvijanja i tetive. 
Numeriĉki model prikazan u ovom radu primjenjiv je na sloţenije geometrije krila koje imaju 
promjenu  ovih parametara. 
Da bi ova dva  numeriĉka modela bilo moguće usporediti potrebno je numeriĉki model 
prikazan u ovom radu pojednostaviti tj. prilagoditi Weissinger modelu. To je napravljeno tako 
da su kut dihedrala i kut uvijanja jednaki nuli a korijena tetiva jednaka vršnoj tetivi. Kutevi 
strijele napadnog ruba jednaki su u oba modela. 
Razlika ovog modela i Weissinger modela je i u vezanim vrtlozima. Kod Weissingera se 
vezani vrtlog nalazi na jednoj ĉetvrtini tetive a slobodni vrtlozi se nastavljaju odmah na 
vezani vrtlog i u pravcu x-osi idu prema beskonaĉnosti. Kod ovdje prikazanog modela vezani 
vrtlog se sastoji od tri dijela (jedan dio na ĉetvrtini tetive a ostala dva po krilu do izlaznog 
ruba) na koje se nastavljaju slobodni vrtlozi. Iz toga proizlazi da će proraĉun za ova dva 
modela biti isti samo u sluĉaju ravninskog krila jer će se samo tad dijelovi vezanog vrtloga 
koji se proteţu od vezanog vrtloga na nosećoj liniji do izlaznog ruba krila poklapati za 
slobodnim vrtlozima kod Weissingera. 
 
3.1. Izmjene kod Weissinger modela 
Zbog usporedbe napravljeno je i nekoliko izmjena na ulaznim podatcima i izrazima kod 
izraĉunavanja koeficijenta uzgona i induciranog otpora kod Weissinger modela. Weissinger 
model u originalnoj verziji izraĉunava gradijent koeficijenta uzgona i gradijent koeficijenta 
induciranog otpora. 
Izmjene su napravljene zato što je u Weissinger modelu brzina skalar,   
 
 𝑉 = 𝑉∞sin⁡(𝛼) (25) 
 
dok se u promatranom modelu brzina mora razmatrati kao vektor : 
 
 𝑽 =  𝑉∞ cos 𝛼   0   𝑉∞sin⁡(𝛼) 
𝑇 (26) 
 
U Weissinger modelu krilo je planarno i inducirane brzine su okomite na krilo. Zbog toga, 
prema [1] jednadţba za induciranu brzinu u kontrolnoj toĉki kod planarnog krila nije 
vektorska nego skalarna. Iz toga slijedi da za izraĉunavanje gradijenta koeficijenta uzgona i 
gradijenta koeficijenta induciranog otpora kod Weissinger modela nije potrebno poznavati 
brzinu iz beskonaĉnosti i napadni kut. 
 





Kod promatranog modela inducirane brzine nisu okomite na krilo zato što krilo nije planarno. 
Zbog rubnog uvjeta u kontrolnoj toĉki brzina iz beskonaĉnosti se mora razmatrati kao vektor, 
jednadţba za induciranu brzinu je vektorska i za izraĉunavanje intenziteta cirkulacije, 
koeficijenata uzgona i induciranog otpora potrebno je poznavati 𝑉∞  i 𝛼. Zbog jednostavnosti 
raĉuna se sa intenzitetom cirkulacije umjesto sa bezdimenzionalnom cirkulacijom te sa 
koeficijentima a ne sa gradijentima koeficijenata. 
 
Iz navedenoga slijedi da je u ulazne parametre kod Weissinger modela potrebno dodati iznos 
za brzinu iz beskonaĉnosti i napadni kut te umjesto sa gradijentima koeficijenata raĉunati sa 
koeficijentima da bi usporedba bila moguća. 
 
3.2. Ulazni geometrijski podatci za usporedbu modela 
Podatci nisu uzeti za konkretan primjer već za neku proizvoljnu bespilotnu letjelicu. 
 
Tabela 1. Ulazni podatci  za usporedbu prikazanog numeriĉkog modela sa Weissinger modelom 




Raspon b [m] 𝑏𝑤 = 20 𝑏𝑝 = 20 
Strijela napadnog ruba 
𝛬𝐿𝐸 [˚] 
𝛬𝐿𝐸𝑤 = 15 𝛬𝐿𝐸𝑝 = 15 
Korijena tetiva 𝑐𝑟  [m] 𝑐𝑟𝑤 = 2 𝑐𝑟𝑝 = 2 
Vršna tetiva 𝑐𝑡  [m] 𝑐𝑡𝑤 = 2 𝑐𝑡𝑝 = 2 
Kut dihedrala Ф [˚] ne uzima u obzir Ф𝑝 = 0 
Kut uvijanja u korijenu 
krila 𝛼𝑡𝑤 𝑟 [˚] 
ne uzima u obzir 𝛼𝑡𝑤 𝑟𝑝
= 0 
Kut uvijanja u vrhu 
krila 𝛼𝑡𝑤 𝑡  [˚] 
ne uzima u obzir 𝛼𝑡𝑤 𝑡2
= 0 
Broj segmenata 𝑚 𝑚𝑤 = 80 𝑚𝑝 = 80 
 





3.3. Usporedba rezultata za intenzitet cirkulacije  
 
Slika 3. Prikaz rezultata za promjenu intenziteta cirkulacije po rasponu krila 
 
Zanemarivanjem geometrijskih parametara koje Weissinger ne uzima u obzir, ovdje prikazani 
numeriĉki model trebao se ponašati kao i Weissinger model. Iz prikazanog dijagrama je 
vidljivo da se za iste ulazne geometrijske podatke intenzitet cirkulacije po rasponu krila 
mijenja jednako i ima iste vrijednosti za oba modela. Prema tome, moţemo zakljuĉiti da se 
prikazani numeriĉki model ponaša kao Weissinger u zadanim uvjetima. Budući da je 
Weissinger metoda testirana i toĉna iz ovoga je dokazana toĉnost prikazanog numeriĉkog 
modela u sluĉaju promijenjive strijele napadnog ruba.  
Rezultati se odnose na polukrilo a to je moguće prikazati zato što je krilo simetriĉno pa su 
rezultati identiĉni i za drugo polukrilo. 
 




3.4. Usporedba rezultata za koeficijent uzgona  
 
Slika 4. Prikaz rezlutata za promjenu koeficijenta uzgona normiranog sa ukupnim 
koeficijentom uzgona po rasponu krila 
Kao što je u jednadţbi (17) pokazano, koeficijent uzgona ovisi o intenzitetu cirkulacije i zbog 
toga su ovakvi rezultati oĉekivani. Rezultati gornjeg dijagrama dodatno potvrĊuju toĉnost 
prikazanog numeriĉkog modela. 
Oblik krivulje je ovakav zato što su vrtlozi najjaĉi u korijenu krila pa im je i intenzitet 
cirkulacije najjaĉi u korijenu i opada prema vrhu krila. Koeficijent uzgona linearno ovisi o 
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4. PRIMJENA NUMERIĈKOG MODELA NA KRILO SLOŽENE 
GEOMETRIJE 
Nakon provjere toĉnosti za jednostavnu geometriju, zadatak je bio primjeniti model na 
odabrano krilo sloţene geometrije. Za primjer je odabrano krilo bespilotne letjelice 
„Albatros“ koja je privatne izrade a odabrana je zbog toga što se na njezinoj geometriji mogu 
prikladno prikazati mogućnosti numeriĉkog modela. 
4.1. Geometrijske karakteristike krila „Albatros“ 
Kao što je već naglašeno u prvom poglavlju o geometriji krila, trup se zanemaruje i krilo se 
promatra kao da je spojeno. Krilo se sastoji od tri dijela pri ĉemu treći dio krila ima veliki kut 
dihedrala i nazivamo ga „winglet“. Pokušaj prijevoda ovog izraza na Hrvatski jezik bio bi 
„dokrilce“. 
 
Slika 5. Geometrija krila bespilotne letjelice „Albatros“ 




Tabela 2. Ulazni  podatci za geometriju krila bespilotne letjelice „Albatros“ 
Krilo 
1.dio 2.dio 3.dio 
(dokrilce) 
Raspon b [m] 𝑏1 = 1.6 𝑏2 = 3.18 𝑏3 = 0.034 
Strijela napadnog 
ruba 𝛬𝐿𝐸 [˚] 
𝛬𝐿𝐸1 = 20 𝛬𝐿𝐸2 = 20 𝛬𝐿𝐸3 = 4.4 
Korijena tetiva 𝑐𝑟  
[m] 
𝑐𝑟1 = 0.2 𝑐𝑟 2 = 0.2 𝑐𝑟 3 = 0.2 
Vršna tetiva 𝑐𝑡  [m] 𝑐𝑡1 = 0.2 𝑐𝑡2 = 0.2 𝑐𝑡3 = 0.17 
Kut dihedrala Ф 
[˚] 
Ф1 = 0 Ф2 = −2.4 Ф3 = 87.6 
Kut uvijanja u 
korijenu krila 
𝛼𝑡𝑤 𝑟 [˚] 
𝛼𝑡𝑤 𝑟1
= 0 𝛼𝑡𝑤 𝑟 2
= 0 𝛼𝑡𝑤 𝑟1
= 0 
Kut uvijanja u 
vrhu krila 𝛼𝑡𝑤 𝑡  [˚] 
𝛼𝑡𝑤 𝑡1
= 0 𝛼𝑡𝑤 𝑡2
= −1.72 𝛼𝑡𝑤 𝑡3
= 0 
Broj segmenata 𝑚 𝑚1 = 30 𝑚2 = 50 𝑚3 = 30 
 
Potrebno je napomenuti da u modelu raspon dokrilca nije definiran kao 0.4 m već kao 
projekcija te duljine na y-os (koja se proteţe u smjeru raspona krila) tj. 𝑏3 = 𝑡𝑎𝑛Ф3. TakoĊer, 
ukupan raspon krila je 𝑏 = 𝑏1 + 𝑏2 i ne uzima u obzir projekciju raspona dokrilca na y-os 
(𝑏3). To je zato što je tako naznaĉeno na crteţu „Albatrosa“. 
 




Model ne uzima u obzir zaobljenje vršne tetive dokrilca. Ako ţelimo da promjena tetive bude 
linearna i da bi je model mogao uzeti u razmatranje, duljina vršne tetive pribliţno je uzeta kao 
dvostruka debljina zakrilca na dokrilcu tj. 𝑐𝑡3 = 0.17. 
Oznake HS3.4-712 0.0˚, HS3.4-712 -0.86˚, HS3.4-712 -1.72˚ odnose se na oznake profila na 
pojedinom dijelu krila i iz njih oĉitavamo kut uvijanja na pojedinom dijelu krila. 
S obzirom na zadanu geometriju pretpostavljena je brzina leta 𝑉 = 100 𝑚/𝑠 i napadni kut 
𝛼 = 3˚. 
Broj segmenata da odreĊenom dijelu krila (𝑚1, 𝑚2, 𝑚3) odreĊen je proporcionalno površini 
pojedinog dijela krila. Provjerom je utvrĊeno da povećavanje broja segmenata nema veliki 
utjecaj na kasniji proraĉun za koeficijent uzgona i koeficijent induciranog otpora. 
 
Slika 6. Geometrijski prikaz bespilotne letjelice „Albatros“ u programu MATLAB 
 




Slika 7. Prikaz u y-z ravnini 
 
4.2. Utjecaj dokrilaca na  ukupni koeficijent uzgona i ukupni koeficijent induciranog 
otpora te na promjenu intenziteta cirkulacije i koeficijenta uzgona po rasponu 
krila 
Krilo bez dokrilaca ima iste ulazne geometrijske parametre kao i krilo sa dokrilcima. 
 
Slika 8. Geometrijski prikaz krila bespilotne letjelice „Albatros“ bez dokrilaca 
 





4.2.1.  Utjecaj dokrilaca na promjenu intenziteta cirkulacije po rasponu krila  
 
 
Slika 9. Rezultati usporedbe utjecaja intenziteta cirkulacije po rasponu krila za krilo sa 












4.2.2. Utjecaj dokrilaca na promjenu koeficijenta uzgona po rasponu krila  
 
Slika 10. Rezultati usporedbe utjecaja normiranog koeficijenta uzgona po rasponu krila za 















4.2.3. Utjecaj dokrilaca na promjenu nenormiranog koeficijenta uzgona po rasponu 
krila  
 
Slika 11. Rezultati usporedbe utjecaja koeficijenta uzgona po rasponu krila za krilo sa 




Tabela 3. Usporedba ukupnog koeficijenta uzgona i koeficijenta induciranog otpora za krilo za 
dokrilcima i krilo bez dokrilaca  
 Krilo bez dokrilca Krilo sa dokrilcem 
𝐶𝐷𝑖  0.000754 0.000562 
𝐶𝐿 0.2334 0.1916 
 
 






4.3. Usporedba krila sa jednim prijelomom i bez prijeloma 
 
Slika 12. Geometrijski prikaz krila letjelice „Albatros“ bez prijeloma 
 
 
Slika 13. Geometrijski prikaz krila letjelice „Albatros“ sa prijelomom 
 








Krilo sa prijelomom 




𝛬𝐿𝐸1 = 20 𝛬𝐿𝐸1 = 20 𝛬𝐿𝐸2 = 20 
Korijena tetiva 
𝑐𝑟  [m] 
𝑐𝑟1 = 0.2 𝑐𝑟1 = 0.2 𝑐𝑟 2 = 0.2 
Vršna tetiva 𝑐𝑡  
[m] 
𝑐𝑡1 = 0.2 𝑐𝑡1 = 0.2 𝑐𝑡2 = 0.2 
Kut dihedrala 
Ф [˚] 
Ф1 = −2.4 Ф1 = 0 Ф2 = −2.4 
Kut uvijanja u 
korijenu krila 
𝛼𝑡𝑤 𝑟 [˚] 
𝛼𝑡𝑤 𝑟1
= 0 𝛼𝑡𝑤 𝑟1
= 0 𝛼𝑡𝑤 𝑟 2
= 0 
Kut uvijanja u 
vrhu krila 𝛼𝑡𝑤 𝑡  
[˚] 
𝛼𝑡𝑤 𝑡1
= −1.72 𝛼𝑡𝑤 𝑡1




𝑚1 = 50 𝑚1 = 30 𝑚2 = 50 
 
 




4.3.1  Utjecaj prijeloma na promjenu intenziteta cirkulacije po rasponu krila  
 
Slika 14. Rezultati usporedbe utjecaja intenziteta cirkulacije po rasponu krila za krilo sa 













4.3.2. Utjecaj prijeloma na promjenu koeficijenta uzgona po rasponu krila  
 
 
Slika 15. Rezultati usporedbe utjecaja normiranog koeficijenta uzgona po rasponu krila za 














4.3.3. Utjecaj prijeloma na promjenu nenormiranog koeficijenta uzgona po rasponu 
krila  
 
Slika 16. Rezultati usporedbe utjecaja koeficijenta uzgona po rasponu krila za krilo sa 






Tabela 5. Usporedba ukupnog koeficijenta uzgona i koeficijenta induciranog otpora za krilo za 
prijelomom i krilo bez prijeloma 
 Krilo bez prijeloma Krilo sa prijelomom 
𝐶𝐷𝑖  0.000509 0.000754 
𝐶𝐿 0.2045 0.2334 
 
 




Temeljem metode noseće linije u ovom radu razvijen je model kojim moţemo proraĉunati 
aerodinamiĉke karakteristike krila sloţene geometrije: krila s prijelomima, promijenjivim 
izosima suţenja,kuta strijele, kuta dihedrala i kuta uvijanja. Opisanim numeriĉkim modelom 
moguće je izraĉunati promjenu intenziteta cirkulacije i koeficijenta uzgona po rasponu krila te 
ukupni koeficijent uzgona i ukupni koeficijent induciranog otpora. Numeriĉki model 
primjenjen je na sloţenu geometriju krila bespilotne letjelice „Albatros“, konfiguracije letećeg 
krila. Raznim kombinacijama ulaznih geometrijskih parametara i promjenama neporemećene 
brzine i napadnog kuta moguće je dobiti veliki broj geometrija krila i predmeta analize na 
kojima je moguće provesti osnovni aerodinamiĉki proraĉun. Toĉnost numeriĉkog modela 
ovdje prikazanog je dokazana samo kad je strijela napadnog ruba promijenjiva zato što je ovaj 
model samo u tom sluĉaju mogao biti usporeĊen sa Weissinger metodom. Da bi se provjerila 
toĉnost ovog modela i pri promjeni ostalih parametara potrebno je metodu usporediti sa 
nekom drugom sloţenijom metodom. Glavna prednost ovog numeriĉkog modela je u tome što 
ga je lako moguće nadograditi i uĉiniti još zanimljivijim i praktiĉnijim za rad. 
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